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离心压气机 S1流面流场的计算

中国科学院　　华耀南

【摘要】　本文对计算轴流压气机 S1流面的流函数矩阵解法的计算机程序作了修改, 使之能适合于计

算离心压气机的 S 1流面。本方法是引入人工密度, 积分运动方程求速度场, 而后求密度场, 进行迭

代求解, 计算速度非常迅速。对离心压气机的几个算例表明: 只要不发生明显分离, 计算结果与实验

值是符合的。本方法可用来予测离心压气机 S 1流面流场。

一、前　　言

文献 [ 1] 引入人工密度方法, 使弱守恒形式的流函数控制方程用统一的中心差分格式离散,

然后用矩阵直接分解求解离散后得到的代数方程组, 直接求得各网格点上的流函数值, 再积分
运动方程求得速度场, 而后求得密度场, 进行迭代求解。用该方法曾计算了大量的轴流压气机
的 S1流面上的流场, 证明本方法是非常有效的, 计算时间短, 精度高, 且能计算跨音流场。但
本方法尚未计算过离心压气机。离心压气机和轴流压气机相比, 无论在结构上还是在性能上都
有重大差别, 因此必须对原计算轴流压气机的程序作适当修改, 本文主要是针对离心压气机的
特点, 对进、出口边界条件作了重大改进。为考验修改后的程序对离心压气机计算的适用性, 本
文计算了三种离心压气机的九个 S1流面, 计算结果表明: 只要不发生大分离, 修改后的程序可
以用来予测离心压气机 S1流面上的流动。

二、基本方程和计算方法

假设气体是相对稳定、绝热、无粘性的完全气体, 使用文献 [ 2] 中提出的非正交曲线坐标

与速度分量的概念, 在离心压气机的 S1流面上建立非正交曲线坐标, 如图 1所示。

由连续方程引入流函数, 代入运动方程后可得弱守恒形式的流函数方程, 无量纲化后得:
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 为流函数, G 为质量流量, �为密度, �为 S 1流面流片厚度, a11、 a22为度规系数, s为

本文于 1990年 2月收到。



图 1　离心压气机 S 1 流面上的

非正交曲线座标

熵, z n为叶片数, %为转速, r 为半径, W 为相对速度, ∋为相
对气流角, Ma 为相对马赫数, 下标 i 指叶栅进口处参数。引入

人工密度[ 3] :

�~ = �- (〔(W 1/W ) �x1)x 1 - (W 2/W ) �x2)x 2〕 ( 2)　

此处 (= Max〔o, c( 1 - 1/ Ma
2 )〕, C是介于 1. 0～3. 0之间的

常数。对全场一律采用不等距的三点中心差分格式组成的中心

九点差分格式, 对式 ( 1) 进行离散, 得到:

　A 1 *j - 1, k- 1 + A 2 *j , k- 1 + A 3 *j+ 1, k- 1 + A 4 *j - 1,k + A 5 *j , k
+ A 6 *j + 1, k + A 7 *j- 1, k+ 1 + A 8 *j , k+ 1 + A 9 *j + 1, k+ 1 = D j , k

( 3)　

上式中的A 1、A 2、A 3, ⋯⋯A 9和D j , k是 a
*
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�* 和网格几何尺寸的函数。采用的边界条件是: 进出口区边界
应用周期条件; 叶片表面  * = 常数; 出口边上
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上式中 ∋2为出口边上气流角, !为非正交曲线坐标 x
1
和 x

2
之间的夹角减去 90°(见文献 [ 1] 和

[ 2] ) , 若 x
1方向为流线方向 (在轴流压气机中就用此假设) , 则 ∋2= !, 由 ( 4) 式可得:

� * / �x 1 = 0 ( 5)　

这就是轴流压气机计算中所用的出口边上的边界条件, 可见, 此乃是 ( 4) 式的一个特例。对离

心压气机 S1流面的实际计算表明, 有时用 ( 5) 式表示的边界条件得不到收敛解, 但用 ( 4) 式

表示的边界条件都能得到收敛解, 因此, ( 4) 式表示的边界条件具有更为普遍的意义。轴流压

气机叶栅下游的相对气流角 ∋2基本上不变, 但离心压气机, 其下游的气流角随离开尾缘而迅速

变化。在出口边上的气流角 ∋2与叶片角 ∋2A差别很大, 如果仍用轴流压气机计算中的一套方法生

成网格, 就很不合理, 网格过度斜交, 导致计算失败。

进口边上的边界条件与出口边类似, 可用:
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在求解域中对每一个网格点列出离散的主方程 ( 3) , 在边界点上应用上述边界条件后, 我们可

以得到一个线性代数方程组, 写成矩阵形式:

〔M〕{  * } = { p } ( 7)　

上式中 〔M〕为系数矩阵, { * } , { p } 为列向量, 本文采用文献 [ 4] 中的 〔L〕、〔u〕直接分解

法求得全场各网格点上的  *。另外, 由运动方程可推得如下表达式:
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上式中的右端项是  *x 1、 *x2、�*⋯⋯和网格几何尺寸的函数。由 ( 7) 式求得全场各网格点上的

 *后, 积分式 ( 8) , 可求得全场 W
1* 和 W

* , 再由能量方程求得 �* :
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上式中 H 为相对总焓, H = CpT
′
o, H
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i 为无量纲相对滞止转子焓。
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三、离心压气机算例

1. 几何描述 [ 5]　A 型、B型、C 型三种扩压程度不同的离心压气机的子午流道的几何形

图 3　导风轮叶片中弧线

状描述见图 2所示, 其中 A 型的扩压程度最高, C 型最

小, B 型居中。这三种压气机的导风轮的几何尺寸和结构

完全一样, 为一圆柱形。导风轮叶片中弧线形状为抛物

线。在某一叶高处 (即进口某一半径 r 1处) 圆柱面展开

图 (即图 3) 上的坐标表达式为:

y = ( 1/ 2z o) ( %r 1/ C1m) ( z - z o)
2

( 10)　

在本算例中, z o= 30mm, 且 C1m= C1z= C1。由式 ( 10) 可

得 ( dy / d z ) z = 0 = %r 1/ C1m = u1/ C1 = tg∋1 , 可见由式
( 10) 规定的叶片中弧线在进口处 ( z= 0) 切线与 z 轴夹

角正好是进口处速度三角形所规定的气流角 ∋1。而且不
同叶高处的叶片中弧线的形状是不一样的,也就是说,导

风轮叶片是扭曲的,以适应不同叶高进口处的气流角。叶

片法向厚度由 t n= 1. 5+ 1. 5z / 30决定。其中长度单位全

部为毫米。叶轮叶片由 12个径向直叶片组成, 叶片厚度

不变为 3mm。

2. 实验操作条件 [ 5、6]　测点布置如图 4所示。实验条

件是: 压气机转速 %= 628. 3rad/ s, 流量系数 ∗ = C2r / u2

= 0. 5, 进出口子午速度比 Dm= C2m/ C1m对 A、B、C 三种

类型的压气机分别为 0. 6、1. 0和 1. 4。

3. 计算结果　每种类型压气机算了三个 S 1回转流

面。其形状与文献 [ 4] 中给定的测点一致 (见图 4)。它

们是把子午流道在几何上分成 8等分。

( 1) A 型压气机的1/ 8、4/ 8、7/ 8三个 S1回转流面

的计算结果表示在图 5中。对 A 型压气机而言计

图 4　S 1回转流面的母线和测点布置

算与测量值相差较大, 根据文献 [ 7] 的实测结果, 对A

型压气机在离进口 30% ( l/ l t= 0. 3) 时就发生分离, 本

文的无粘计算方法的结果不能反应这种分离流动, 故相

差较大。图中还画出了文献 [ 6] 的全三元无粘计算结果,

与实验结果也相差较大。
( 2) B型与 C 型压气机的 1/ 8、4/ 8、7/ 8的三个 S1

回转流面的计算结果示于图 6。计算和测量值比较符合。
因为据文献 [ 7] 的实测, B型压气机内没有发生大的分
离 (图 6之 a、b、c)。

由于 C 型压气机也没有发生大的分离流动, 所以计
算值与实验值也符合得较好 (图 6之 d、e、f )。

4. 滑移系数的计算结果　对径向式叶轮, 滑移
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图 5　叶片表面静压分布 ( A 型)

图 6　叶片表面静压分布 ( B 型: a、b、c; C型: d、e、f )
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系数的定义是 (= C2u/ u2, 许多文献常用下列公式计算
[ 8、9]

( = 1/ 1 + ( 2/ 3) (&/ z n) 1 1 - r
2
m/ r

2
2 ( 11)　

上式中 rm= ( 1/ 2) ( r21h+ r
2
1t) , r1h、r 1t分别是导风轮进口内、外径。

本文得到的流场计算结果满足连续方程和考虑旋转的运动方程和能量方程, 因此, 气体在

有限叶片内的流动会出现的与叶轮旋转方向相反的轴向旋涡也已经计及在内。由本文流场计算

得到的叶轮出口处中心流线上的 C2u按滑移系数的定义计算得到的 (, 和按公式 ( 11) 计算得到

的 (的对比列于表 1。A 型压气机未列入在内 (因存在大分离)。

表 1　(的对比

压气机类型 B型 C型

S1 流面 1/ 8 4/ 8 7/ 8 1/ 8 4/ 8 7/ 8

本文计算 ( . 8901 . 8783 . 8441 . 8123 . 8217 . 8359

公式 ( 11) 计算 ( . 8183 . 8183

本文的计算结果是仅用一次 S1流面计算得出的结果, 没有进行 S1/ S2两类流面迭代。尽管

如此, 得出的叶片表面静压分布的计算结果也比较符合实验值。文献 [ 6] 是用S1 / S2两类流面

迭代得到的全三元计算结果, 趋势与本文得到的结果完全一致 (见图 5、6)。因此, 本文所应用

的方法是相当精确的。计算方法也迅速, 以上每一个算例, 只需迭代 6～8次, ��* ( n+ 1)- �* ( n) �
< 10- 5, � * ( n+ 1) -  * ( n) � < 10- 4。每一个算例只需 2～3分钟 ( UNU VAC 1100计算机) , 因此本

文方法适用于工程计算。
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DEVELOPMENT OF ENGINE FAULT EQUATIONS
Fan Zuomin, Sun Chunl in, Lin Zhaofu, Gao Haichuan

( Civil Aviat ion Inst itute of China)

ABSTRACT　　　　T he engine diagnosis problem lies in solution of the eng ine fault

equat ions w hich express the relat ionships betw een the measurements and a lar ge set of possible

but improbable mul funct ions. The engine fault equat ions are generally underdetermined and can

be solved by the aid of M ain Characteristic Par ameter M odel ( MCPM ) suggested by the

authors. The engine fault equat ions are based on eng ine fault samples and can be called

empirical fault equat ions. T he empirical fault equat ions are similar to fault equat ions obtained

by sing le facto r exper iments, but the engine fault samples are used instead of the results of

special experiments. Differing fr om the small change equat ion, the empirical faul t equat ions are

easily obtained and are o f great use for diagnosis of such faults w hich are dif f icult to be

diagnosed by employ ing small change equat ions. Some pract ical ex amples o f eng ine fault

diagnosis ar e also given. T he fault diagnosis results obtained from are very sat isfactory .

FINITE ANALYTIC SOLUTION OF TURBULENT FLOW

FIELD THROUGH CASCADE OF AIRFOIL
Xu Diao and Wu Guochuan (Nanj ing Aeronautical Inst itute)

ABSTRACT　　　　T he f inite analy tic method is used in the present study to calculate

the turbulent f low f ield described w ith Navier -Stokes equations in body-fit ted curv ilinear

coordinate sy stem. T he f inite analy tic method invokes the analyt ic solution of g overning part ial

dif ferent ial equat ions in fo rmulating the algebraic equat ions that relates a nodal value in an

element to its neighbouring nodal values. T he major feature of the finite analyt ic method is it s

ability to simulate automat ically the upw ind inf luence of neighbouring nodal v alues according to

direct ion and magnitude of convect ion. It is show n that the f inite analy tic method has good

numerical stability and accuracy. T he turbulent flow fields through a tw o-dimensional channel

and a cascade of airfoil are numerically simulated by using f inite analy tic method in the present

study . T he k-+turbulence model and w all function method are also employed. T he ag reement

of numer ical solut ion w ith experimental data is quite good.

FLOWFIELD MATRIX SOLUTION ON S1 STREAMSURFACE

IN A CENTRIFUGAL COMPRESSOR
Hua Yaonan ( Academia Energetics R&D Center )

ABSTRACT　　　　The ex ist ing flow field matrix solut ion method on S1 st ream surface

fo r the calculat ion o f f low f ield in an axial compressor is ex tended to calculat ion of flowf ield in a

centr ifugal compressor. The st ream function governing equat ion of fluid flow has been

established w ith respect to non-or thogonal curv ilinear coordinates. By the aid of art if icial

compr essibil ity method, the discretzat ion o f the part ial differ ent ial equat ion is accomplished

w ith the standard central difference fo rmula. T he set o f linear algebraic equat ions obtained is

so lved by means of the direct matrix method. The velocit ies at grid nodes are first determined
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by integrat ing the momentum equat ion and then the densit ies are obtained from the energy

equat ion. Nine numerical ex amples of three types o f the centr ifugal compresso rs show that the

so lut ion obtained by the present method is in good agr eement w ith experimental data, provided

that there is no larg e flow separation in compressors.

PREDICTION OF LONG BLADE FLUTTER IN A STEAM TURBINE
Tao Deping, Yang Xiaodong, Zhou Shen

( Beij ing University of Aeronaut ics and Astronautics)

ABSTRACT　　　　T he flow characterist ics o f the last stag e of the steam turbine are

analy sed on the basis of the results obtained from the cascade exper iments and flow f ield

calculat ion. In the case of low volumetr ic f low rate, the larg e scale separ at ion occurs in the last

stage rotor hub, and the height o f separ ated flow reg ion increases as the volumetr ic flow rate

decr eases. Flow separat ion appears at the blade pressur e sur face as the bulk f low enters the

rotor w ith larg e negat ive incidence. T he f low in the ro to r can be divided into thr ee regions

a separated hub f low region, an at tached-flow reg ion and a separated-f low region. The

dimensions of the three r eg ions vary w ith the f low rate. The f low pat tern in the last stag e is

very complicated. Aseries o f defo rming actuator disk methods and a numerical method have

been developed to predict the blade flut ter . T he deform ing actuator disk method system is

applicable to calcalat ing 2-D and 3-D unsteady flow f ields and also to calculat ing the bending

mode and the to rsional mode blade flut ter s. The analyt ical and numerical deforming actuator

disk methods for predict ing the blade f lut ter in a compressor or a steam turbine have been

developed in consider at ion of variability o f o r invar iabiity of the interblade phase angle. The

small-disterbance po tential ampl itude equation is adopted in the numer ied method for unsteady

flow in the cascade, while the airfoil thickness and bending degree are arbit rary and the rotat ing

finite dif ference scheme is employed in the calculaton of tr ansonic f low field. T he comparison

betw een the computat ional and the exper imental r esults show s that the presented methods are

feasible in predict ion of the f lut ter in blade design.

NUMERICAL SIMULATION OF TRANSITIONAL FLOWS

OVER A FLAT PLATE
Jiang Hongde ( Inst itute of Engineering Thermop hysics )

J. G. Moore and J. Moore ( Virginia Polytechnic Inst itute and State University )

ABSTRACT　　　　A new version of one-equation turbulence model for predict ing the

incompressible, t ransit ional flow over a f lat plate is developed. Based on an analysis of the

exist ing one-equation models and some physical features of the t ransit ional flow , both the eddy

viscosity and tur bulence length scale in the turbulence kinet ic energy equat ion are modified in

order to bring the low Reynolds number effect into the new model . T he capability of this model

fo r predict ing the t ransit io nal f low is demonst rated by an ex tensiv e numerical test ing for f lat

plate f low under free st ream tur bulence intensity ranging f rom 0. 03 to 8 percent . Both the start

and leng th of the t ransit ion are correctly predicted. Comparison of the calcutated results o f both

the mean and fluctuating f low propert ies w ith experimental data indicates the ag reement

betw een them is very good. A t ime-averaged picture for a complete boundary flow from purely

188 Journal of Aerospace Power Vol . 6


